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1.  Wprowadzenie

Parametry  modelu  matematycznego  samolotu  zmieniają   się   wraz ze zmianą   wysokoś ci
i prę dkoś ci  lotu, co w przypadku  automatyzacji  jego pilotażu wymaga czę sto  zastosowania
sterowania  adaptacyjnego.  Poniż ej  rozważ ony  bę dzie  przypadek,  gdy  na  począ tkowym
etapie  syntezy  ukł adu  sterowania  i  stabilizacji  znane są   charakterystyki  samolotu w całym
zakresie  wysokoś ci  i prę dkoś ci  lotu. Wykorzystanie  tego faktu  pozwala  na znaczne uprosz-
czenie algorytmów  adaptacji,  gdyż moż liwe  jest  zastosowanie  zmiany  nastaw  parametrów
autopilota  w  ukł adzie  z  otwartym  torem  adaptacji.

Istotnym  problemem  jest  tutaj  wybór  odpowiedniej  struktury  autopilota  i  uogólnio-
nego wskaź nika  informacji  o bież ą cych  charakterystykach  samolotu. Wartoś ci  tego wskaź-
nika  stanowić  bę dą   podstawę   do zmiany  nastaw  parametrów  autopilota. Dla celów  infor-
macji  przydatne  są   takie  dane jak:  liczba  Macha  Ma,  ciś nienie  dynamiczne  q, wysokość
H,  współ czynniki  transmitancji  samolotu  K„   i  K&,   Metodyka  wyboru  wskaź nika,  właś ci-
wego  dla  danej  konstrukcji  samolotu,  przedyskutowana  zostanie  w  oparciu  o  parametry
aerodynamiczne  znanego  z  literatury  samolotu  F- 101B  [2].

Podany  sposób  syntezy  algorytmu  adaptacji  nie  pozwala  zunifikować  obwodu  adap-
tacji,  tzn. wymaga  indywidualnej  analizy  dla  każ dego  typu  samolotu. Ponadto niezbę dna
jest tu duża ilość badań eksperymentalnych  lotów w celu wyznaczenia wartoś ci  parametrów
modelu  matematycznego  samolotu  dla  róż nych  warunków  lotu.  Metodykę   postę powania
przedstawiono  na  przykł adzie  kanału  podł uż nego  samolotu.

2.  Sformułowanie  zadań  i  ustalenie  struktur y  autopilota

Model  matematyczny  kanału  podłuż nego samolotu  w  quasi- stacjonarnych  warunkach

lotu  przyję to  w  postaci  nastę pują cych  transmitancji  [2]:



30  W.  JAROMINEK,  T .  SlEFAŃ SKI

d(s)

gdzie:  # —prę dkość  ką towa  pochylenia;  n —  przecią ż enie  normalne;
ó —ką t  wychylenia  steru;  T,Tt  i  T2 —  stałe  czasowe;
f  _  współczynnik  tł umienia;  Ą   i  Z,, —  statyczne  współczynniki  wzmocnienia.

Podstawowym  zadaniem autopilota jest  stabilizacja  zadanego  poziomu  charakterystyk
stabilnoś ci  i  sterowalnoś ci  samolotu. N ie mniej waż nym  problemem jest  również  aktywne
tłumienie  zakłóceń  podczas  lotu  w  turbulentnej  atmosferze.  Tł umienie  zakł óceń  odbywa
się  dzię ki oddziaływaniu ujemnego sprzę ż enia zwrotnego; inne rozwią zanie nie jest moż liwe
ze  wzglę du  na  brak  moż liwoś ci  dokł adnego  pomiaru  zakł óceń.  Stopień  tego  tł umienia
w  sposób  istotny  zależy  od struktury  i charakterystyk  ukł adu samolot- autopilot. N a pod-
stawie  symulacji  cyfrowej  kilku  struktur  autopilota  stwierdzono  [2], że  najbardziej  efek-
tywną   strukturą,  w  przypadku  zastosowania  otwartego  obwodu  adaptacji,  jest  struktura
w postaci  regulatora parametrycznego, zastosowanego  w  obwodzie  sprzę ż enia  zwrotnego,
czyli

u(t) -   KxiOxiO+KiiOm+KsiOniO,  (3)
przy  czym:

u(t) — sygnał   wyjś ciowy  z  autopilota,
x(t)  — przemieszczenie  drą ż ka  sterowego  przez  pilota,
Kx{t),K2(t)  i  K3(t)  — parametry  autopilota.

Dodatkową   zaletą   tej struktury jest wykorzystywanie  informacji  o sygnałach bezpoś rednio
mierzalnych. Wprowadzenie do struktury autopilota parametru Ki(t)  ma na celu zapewnie-
nie stabilizacji  charakterystyk  statycznych  sterowalnoś ci.

Przyjmują c,  że  człon  wykonawczy  autopilota  wł ą czony  jest  do  ukł adu  stabilizacji
róż nicowo  (rys.  1), przemieszczenie  steru  d(t)  okreś lone  jest  zależ noś cią

,5(0  .  Ks[K dx(t)~Kpu(t)l  (4)

gdzie:  Ks,  KA'I Kp  — odpowiednio  współczynniki  wzmocnienia  ukł adu  przemieszczenia
steru,  ukł adu  drą ż ka  sterowniczego  i  członu  wykonawczego  autopilota.  Wobec  tego,
uwzglę dniając  równanie  (1), (2), (3) i  (4), odpowiednie transmitancje ukł adu  zamknię tego
samolot- autopilot  mają   postać

" * v '  x{s)

g  (  x  n(s)

przy  czyni:

_
K„K P
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Model  matematyczny  ukł adu  zamknię tego  reprezentowany jest  przez  dwie  transmitancje,

gdyż stabilizacja  prę dkoś ci  ką towej  pochylenia # (0 nie zawsze zapewnia  poprawny prze-

bieg sygnału przyś pieszenia  normalnego n(t). Transmitancje  (5) i" (6) okreś lono dla quasi-

stacjonarnych  warunków  lotu,  tzn. przy  zał oż eniu,  że parametry  autopilota K^it),  K2(t)

i  Kz{t)   są  stał e.

x ( t l

Rys.  1. Schemat  ukł adu  stabilizacji  samolotu  w kanale  podł uż nym

3.  Synteza  algorytmu  adaptacji

Transmitancje  (5) i (6) ukł adu samolot- autopilot posiadają  równania charakterystyczne
stopnia  drugiego.  Algorytmy  adaptacji  należy  okreś lić  tak, aby dla każ dych  warunków
lotu wystę pował  zadowalają cy  charakter procesu przejś ciowego  przyś pieszenia normalnego
n(t)  i prę dkoś ci  ką towej  4(t).  N a ogół  dla samolotu naddź wię kowego  wystarczy  okreś lić
parametry  autopilota korzystając  z ograniczeń nał oż onych na charakterystyki  dynamiczne
prę dkoś ci  ką towej  4(t)  i  na  charakterystyki  statyczne  przyś pieszenia  n(t).  Wynika  to
stą d, że - &{t) charakteryzuje  się mniejszym  tł umieniem procesu przejś ciowego,  co zwią zane
jest  z  bliż szym  poł oż eniem zera  transmitancji  (5) wzglę dem  począ tku  ukł adu  współ rzę d-
nych  pł aszczyzny zmiennej  zespolonej  s, niż jest  to w przypadku  transmitancji (6).

W  przypadku  równania  charakterystycznego  drugiego  stopnia  algorytmy  adaptacji
moż na okreś lić posł ugując się dwoma warunkami syntezy:  warunkiem stabilizacji  wartoś ci
stał ej  czasowej  Tz  i  maksymalnego  przeregulowania  ap  odpowiedniego  sygnału  wyjś cio-
wego  albo  warunkiem  stabilizacji  wartoś ci  Tz  i współ czynnika  tł umienia £z.

Pierwszy  warunek  syntezy  jest  o  tyle  dogodniejszy,  że pozwala  ł atwo dobierać  takie
poł oż enie biegunów, aby zero  (lub zera) transmitancji ukł adu zamknię tego było odpowied-
nio  kompensowane.  Stopień  kompensacji  zer  zależ eć  bę dzie  od  wartoś ci  nał oż onego
ograniczenia na ap.  U jemną  stroną  tego  warunku  są  zł oż one i najczę ś ciej  uwikł ane  rów-
nania  okreś lają ce  parametry  autopilota.

Drugi  warunek  syntezy  pozwala  natomiast  otrzymać  dużo  prostsze  zwią zki  na para-
metry  autopilota;  kompensowanie  wpł ywu  zer  na  proces  przejś ciowy  nie jest  jednak
moż liwe, o ile zadano stałe poł oż enie biegunów  (czyli T2  = const i iz  =  const). Zadawanie
zmiennych  poł oż eń  biegunów  jest  zbyt  kł opotliwe i dlatego  z tego  warunku  moż na z po-
wodzeniem  korzystać  wówczas,  gdy wpł yw  zer na proces  przejś ciowy  jest  nieznaczny.

Poniż ej  weź mie  się pod uwagę  tylko  pierwszy  warunek  syntezy.  Ogólnie  transmitancje
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ukł adu zamknię tego, dla kanału podłuż nego samolotu, moż na zapisać w postaci:

fl\Pi\U  (s- zj)  fl  (*"- *)
G(s)  =  K  -   - ,  ,  (7)

u  \zj\ n(s- pt)
7 = 1  ( - 1

gdzie:  K —  współczynnik  wzmocnienia  ukł adu,
Pi —  bieguny  transmitancji,  i  =  1, 2,  ...,«,
Zj —  zera  transmitancji,  przy  czym  r  zer  leży  po  stronie  lewej,  a  m -   r  po  pra-

wej  stronie  płaszczyzny  s,  j  •> 1, 2,  ..., m,  m  <  n.
Zakładają c,  że  wpływ  zer  jest^nieznaczny,  a  wię c  biegunami  dominują cymi  są   bieguny
zespolone,  to zwią zki  okreś lają ce  proces przejś ciowy  wielkoś ci wyjś ciowej  y(t)  i momenty
czasu  tk  wartoś ci  ekstremalnych  tego  procesu  są   nastę pują ce  [2]:

h =
1

l — Ł  J —  I

n  r

przy  czym:

i= 2

Pi  = a1+ jco1 — biegun  dominują cy,
k  =   0 , 1,  .. .—ilość  punktów  ekstremalnych  procesu  przejś ciowego  y(t).

Maksymalne przeregulowanie  ap  procesu y(t)  okreś lone jest  nastę pują co:

W  przypadku biegunów rzeczywistych  maksymalne przeregulowanie przyjmuje  nastę pują cą
postać

n U  |z/l  17  (Pk-
\

Równania  (10)  i  (U ) pozwalają   uwzglę dnić  w  modelu  matematycznym  ukł adu  zam-
knię tego  dynamikę   członów wykonawczych  i  czujników  pomiarowych.  Jednakże  efekty
uzyskane  z  tego  faktu  są   dużo  mniejsze  w  porównaniu  z  trudnoś ciami, które  napotyka
się   przy  rozwią zywaniu  tych  równań.  Z  tego  też  wzglę du  do  dalszych  rozważ ań  wygo-
dniej  jest  chwilowo  pominąć  dynamikę   wspomnianych  wyż ej  urzą dzeń.
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Dla  transmitancji  (5) i (6) maksymalne  przeregulowanie  <r p odpowiednio  wynosi:

oraz

=  \Pi~z2\ \Pi~zi\   - - 7°'k- 'I- i're(/ "- - ")-are('3- Pi))
P  ~~  %  i

gdzie:

z i  7p  )  z 2  ~  ^r~ j  Z3 =   * _  .
- *1  J  2  - «2

W  przypadku  biegunów  rzeczywistych  maksymalne  przeregulowanie  dla transmitancji

(5)  wynosi:

"  (Pl~P2)\Zl\

a  dla transmitancji  (6):

a  _  _
"

3

J- 2

przy  czym  tt  okreś lono  z  warunku  \ * - = 0.

Przyjmują c,  że maksymalne  przeregulowanie  crp i stała  czasowa  71 powinny być utrzy-
mane  na okreś lonym  zadanym  poziomie,  oznaczonym  odpowiednio  przez a i T,  moż na
ustalić  warunki  syntezy  w postaci:

<rP =  a,  (12)

Tz = T.  (13)

Przy  wyborze wartoś ci  a i T należy  zwrócić uwagę  na fakt,  że są  one ograniczone maksy-
malnym  wychyleniem  steru  [2]. Jako  wielkość wyjś ciową   j>(0 należy  wzią ć  tę , która cha-
rakteryzuje  się  mniejszym  tł umieniem.

Parametr  autopilota K^t)  okreś lono  z  warunku  stabilizacji  wartoś ci  współczynnika
wzmocnienia Kni  transmitancji  (6), a  wię c:

Kn* = Kz,  (14)

gdzie  Kz jest  współ czynnikiem  zadanym.

4.  Aproksymacja  algorytmów  adaptacji

W  przypadku  pełnej  informacji  a priori o charakterystykach  aerodynamicznych samo-
lotu  nie ma potrzeby  okreś lania  na bież ą co  wartoś ci  parametrów  autopilota, w oparciu
o przyję te  kryterium syntezy.  Efekty  zbliż one moż na uzyskać  stosując  adaptację  w układzie
otwartym, w której  algorytm  adaptacji  okreś lany  jest  w zależ noś ci  od bież ą cej  wartoś ci

3  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1—2/87
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poś redniego  wskaź nika  informacji  o właś ciwoś ciach  statycznych  i  dynamicznych  obiektu.
Tym wskaź nikiem  informacji  może być  liczba  Macha Ma, liczba  M a i wysokość H,  ciś nie-
nie dynamiczne q oraz współczynnik wzmocnienia Kn  lub K$. Wybór wskaź nika  informacji
0  charakterystykach  samolotu  należy  przeprowadzić  dla  konkretnej  struktury  autopilota
1  modelu  matematycznego  samolotu.

0.5
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Rys.  2. Wpływ  poś rednich  wskaź ników  informacji  o charakterystykach  aerodynamicznych  samolotu na
rozkład  wartoś ci  parametrów  autopilota  K2  i K3
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W  oparciu  o  warunki  (12)  i  (13)  okreś lono  dla  modelu  matematycznego  samolotu
F- 101B  [2] wartoś ci  parametrów autopilota dla  róż nych wartoś ci wysokoś ci  Hi  prę dkoś ci
M a  lotu. Obliczone  parametry  zestawiono  na  rys.  2,  dla  róż nych wskaź ników  informacji.
Zestawienie wykonano  tylko  dla  parametrów K2  i K3;  parametr Kt  może być z łatwoś cią
wyznaczony  z  warunku  (14). Analizują c  rys.  2  moż na zauważ yć,  że na  szczególną   uwagę
zasługują   takie  wskaź niki,  jak:  q, K$,  K„  oraz  M a  i  H.  W  oparciu o bież ą cy  pomiar M a
praktycznie  nie  jest  moż liwe  nastrajanie  parametrów  autopilota,  gdyż  rozrzut  wartoś ci
jest zbyt  duży  (rys.  2d). Ponadto trudno aproksymować  tę  zależ ność odpowiednią   krzywą
analityczną   lub  krzywą   odcinkami  analityczną.

D obre  wyniki  uzyskuje  się   nastrajając  parametry  autopilota w  zależ noś ci  od  wartoś ci
K„  lub  też  KQ,  jednakże  w  tym  przypadku  niezbę dna jest  identyfikacja  modelu matema-
tycznego samolotu. Przy  aproksymacji  należy uwzglę dnić  tu dwa przypadki, a mianowicie:
przypadek  M a  ^  1  oraz  M a  >  1.

N a  szczególną   uwagę   zasługuje  adaptacja  według  wartoś ci  q  lub  Ma  i  H,  przy  czym
w przypadku  wskaź nika  q  dla  prę dkoś ci  M a  >  1 uzyskuje  się  gorsze wyniki. Dużo lepsze
wyniki uzyskano  nastrajając  parametry K2  i K3  w zależ noś ci  od Ma i H  (rys. 2e). Problem
ten  moż na  rozwią zać  dwojako:

—  obliczone wartoś ci  parametrów  autopilota dla  róż nych zakresów  wartoś ci  Ma i H
należy wczytać  do pamię ci np. mikrokomputera, a nastę pnie podczas lotu  wywoły-
wać je  dla  odpowiednich wartoś ci  powyż szych  mierzonych  wielkoś ci,

—  zależ ność  K2(M&)   i  AT3(Ma)  aproksymować  odpowiednimi  krzywymi  dla  stałych
wartoś ci  H,  przy  czym  zakres  zmian wysokoś ci  lotu  H  należy  podzielić na  5- ^10
przedział ów.

Zastosowanie  ostatniej  metody  adaptacji  pozwala  uzyskać  jednoznaczne  wartoś ci
parametrów K2  i K3  dla róż nych kombinacji wartoś ci  Ma i H. Istnieje tu dodatkowo moż li-
wość  wprowadzenia  pomocniczego  ukł adu,  który  oceniając  zmianę   wartoś ci  przyję tego
wskaź nika  jakoś ci  na  sygnał   próbny  o  niewielkiej  amplitudzie  korygowałby  wartość
jednego  z  nastrajanych  parametrów.

5.  Podsumowanie

W  artykule  zaproponowano  ogólną   metodę   syntezy  algorytmów  adaptacji  na  przy-
kł adzie  modelu  matematycznego  samolotu  F- 101B.  Idea  tej  metody  polega  na wyszuka-
niu poś redniego wskaź nika  informacji, a nastę pnie na aproksymacji  wyznaczonych wartoś ci
parametrów  autopilota  funkcjami,  które  jednocześ nie  są   algorytmami  adaptacji.  Najwy-
godniej  wybrać  taki  wskaź nik  informacji,  aby  zapewniał  dobrą   jakość  adaptacji,  a jedno-
cześ nie  był  bezpoś rednio  mierzalny.  Oczywiś cie  wyboru  wskaź nika  informacji  i  aproksy-
macji  należy  dokonać  dla  modelu  matematycznego  samolotu,  do  którego  projektuje  się
ukł ad  sterowania.

W  przedstawionej  metodzie  syntezy  algorytmów  adaptacji  nie  uwzglę dniono  wpływu
dynamiki  czujników  pomiarowych  i urzą dzeń wykonawczych  na dynamikę  ukł adu samo-
lot—autopilot.  Dynamikę   tych  urzą dzeń  moż na  uwzglę dnić  korygując  wartość  jednego
z  nastrajanych  parametrów*  np.  K2  lub  K3,  przy  stałej  wartoś ci  pozostał ych.  Korekcję
taką   moż na przeprowadzać  podczas  lotów  próbnych  lub  też za  poś rednictwem  symulacji
cyfrowej.

3 *



36  W.  JAROMIN EK,  T.  STEFAŃ SKI

Literatura

1,  ft.  A.  HHKOJIAEBJ  E.  JD[.  T E P H C B,  B.  M .  CAMPH KOB,  Adanmueuan  ijuifipoaan cucmeMa  ynpaenmun

caMOiiema.  TpyflM   VI I   MoKflyHapofluoro  CnMno3io.Ma  H<t>AK,  EpeBaH  1974.

2.  T.  STEFAŃ SKI,  Zagadnienie  syntezy  dyskretnego,  adaptacyjnego  układu  sterowania  samolotu  w  kanale

podłuż nym.  Rozprawa  doktorska.  Kraków,  AG H  1978.

P  e  3  io  M e

M E T O JI   C H H T E 3A  AJ i r O P H T MA  AflAI ITH P OBAH H f l  C H C T E M bl  C TAEH JIH 3AI j;H H
C AM OJIETA

B  paGoie  npeflJio>KeHo  oSnyiii  iweTofl  cnHTe3a  auropHTMOB  aflarrrapoBaHUH  npofloJibHoro  icaHaxra

na  npHMepe CBepx3ByKoro  caiwneTa.  B  ocKose  MeTo â  JK>KKT  oapefleneHHe  nocpeACTBeHKoro  noi<a3a-

Tejm  HHdpopMaqHH o  3HalieiiHH X  n apaM eipoB  MaTeMaTtwecKoH  MoflejM   caMOJieia,  a  3aTeiw  onpeflejieHHe

H3MeneHHH[  3Ha*ieHHft  napaM eTpoB  CHCTeMbi  CTa6wjiH3aqHii  B  cbyHKijHH  3H aieH HH  nocpeflCTBeHHoro

noKa3aTejia  H H ibopH aqH H.  3xy  3aBHCHM0CTb  anpoKCH MH poBano  aHajiHTH^ecKoii  cpyHKqHeii,  KOTopan

anropHTMOM   aflanTHpoBaHHH  CHCTeMbi  CTaSmuraamiK.  I loKa3aTejii>  HHiJiopMaqiiH  on pe^en eHo

us  ycJioBHH   o&scTi^KWAn  3aflaHHoro  KaiecTBa  n epexoflH oro  n p o n e c ca  CHCTeAibi  CTa6HjiH3at(HH.

S u m m a ry

M E TH OD  OF  SYN TH ESIS  OF  AD AP TATIO N  ALG OR I TH M   OF  STABILIZATIO N  SYSTEM

OF  AIRC RAF T.

I n  the paper  we  have  proposed  a  general  method  of  syntesis  of  adaptat ion  algorithms  on  the  example

of  the  oblong  channel  of  the  supersonic  aircraft.  The  method  consists  in,  firstly,  defining  the  transient

criterion  of  information  about  the values  of  parameters  of  the mathematical  model  and  secondly,  determi-

ning  the changes  of  the values of  the parameters  of  stabilization  system  in  the  function  the values  of  which

have  been  approximated  by  an  analytic  function  i.e.,  the  algorithm  of  adaptat ion  of  stabilization  system

of  aircraft.  The  criterion  of  information  is  defined  for  a  given  mathematical  model  of  aircraft  from  the

condition  that  the  appropriate  quality  of  transient  process  of  stabilization  system  has  been  achieved.

Praca  wpłynę ła  do  Redakcji  dnia  19  marca  1986  roku.


